Introduction
The research described in the article was carried out in relation to the development of a methodology for repairing the metal structure of an upper air intake flap for the MiG-29 aircraft engine ( fig. 1 ). The flap during the aircraft taxiing and take-off run is open and blocked because the front air intakes to the engine are closed. When the aircraft reaches the proper ceiling, the front air intakes are opened, and a drive of the front intake flaps is disconnected, and they remain inert -their deflection depends on the engine thrust, and thus aerodynamic forces exerted on them in the inlet tunnel. Due to the fact that the flaps are in the intakes to the engines, and they constitute moving elements, the mounting of sensors on them and the in-flight test were impossible for safety reasons. The only one in-flight test, which could be carried out, included video recording of the flap operation. On the basis of observation of the flaps during the flight -an analysis of the film -a thesis was adopted that the changes in the thrust of engines and flight configuration result in the situation that the inertly mounted flaps experience self-oscillations, which cause their deformation that, in turn, leads to the structure cracking.
Based on this thesis, it was assumed that bonding of repair patches (Composite Patch Bonded Repair -CPBR) to the appropriate construction on the flap structure will result in a change of the frequency and the form of the flap natural vibrations, so that there is no stress concentration in the places of the damage a) b)
appearance. Furthermore, the use of the repair patch will result in damping the vibrations, and at the same time, it will strengthen the structure. The repair design was supported by engineering calculations and FEM numerical calculations. All the materials used for repair are from a list of materials certified in aviation [3] . Therefore, the material tests carried out in Air Force Institute of Technology were of the comparative nature. They consisted in making composites and adhesive-bonded joints, and then subjecting them to strength tests. The results were compared with the sheets provided by the manufacturer (data sheet). It was assumed that when the determined material characteristics are compared to data in the process sheet, the activities during manufacture, a thermal cycle and surface preparation in case of adhesive-bonded joints can be used in aviation technologies [1] . For the repair strength calculations, the parameters determined during laboratory tests were applied. The convergence of the obtained composite strength properties during repair with the material properties adopted during design is assumed as a criterion of correctness of the repair performance. The properties of a composite produced during the repair is checked by testing the witness samples.
The witness samples are made during manufacture of an aviation element or during the repair. The witness sample is made in the same conditions as the element, as well as of the same materials and at the same time.
In case of gluing or manufacturing of elements with the use of wet methods (contact, infusion, Resin Transfer Moulding), the samples constitute drops of several grams taken from each portion of a mixed resin with hardener or adhesive paste with hardener.
In case of composite elements made within prepreg technology, the witness samples of prepreg are closed in a vacuum bag together with the created element or on the panel fixed to the element form. The samples are in the shape of a flat panel [5] .
The samples are described in detail in accordance with the quality management system documentation applicable on the production line or during repairs. The product quality in the aviation industry is checked through accurate laboratory tests of the first element and its corresponding witness samples. This process is included in the range of FAI (First Article Inspection). At the stage of continuous production, the test is limited to the organoleptic check of correctness of hardening the bond of each sample and the accurately conducted laboratory tests of randomly selected samples. The manufacturer is obliged to store the samples and the test results because, in case of an aircraft incident, they constitute evidence in the case.
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Preparation of the structure strength laboratory tests
In order to check the efficiency of the CPBR repair type, the samples, which can be also used as witness samples, were designed and made in the laboratory conditions ( fig. 2) . Although the CPBR structure in this case is composed of layers of the composites: epoxy-glass (GFRP), aramid-epoxy (ARFRP) and boron-epoxy (BFRP) ones, in the tests, a BFRP composite was applied on the CPBR element. BFRP is a material with the highest rigidity and strength among the mentioned ones, and it serves as the most stressed material. Other materials act as protective layers. 
CPBR engineering calculations -Performance criteria of the repairing cover
In the calculations, a diagram of the element presented in fig. 3 , as well as the relationships (1) and (2) were used in order to determine the maximum loads, assuming that the structure after the repair has to meet the tensile condition within the elastic range. The structure will not be extended, but it will be subject to a complex load case. In the strength calculations, it was assumed that the structure of the repair patch must have tensile strength in the direction perpendicular to the emerging cracks, not less than the original structure strength. It is consistent with the reverse engineering philosophy, the definition of which is adopted as a process of obtaining information about the physical product, as well as their analysis and processing in order to develop technical data and to manufacture a new product in the same or improved form [4] . 
The determined strength is:
The tensile strength condition in the composite structure:
The shear strength condition in the adhesive-bonded joint: In order to minimise the stress concentration, the condition related to the equality condition of longitudinal elasticity moduli of materials (5).
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Having the knowledge about CPBR thickness, the thickness of one layer of the boron composite, and using the diagram ( fig. 4 ) and the condition (5), the CPBR structure was determined ( fig. 5) .
Fig. 5. Repair patch design
The thermal cycle during the repair was carried out in accordance with the developed heating curve ( fig. 6) . A heating blanket and Heatcon HCS9200FL control unit were used as a heating element. During the thermal cycle, the composite repair patch was pressed to the metal element with the use of the vacuum bag with the value of 90 kPa. 
FEM calculations
The three-dimensional digitalisation of the actual flap was performed on the basis of the geometry measurement with the use of a contact measuring arm. The geometric model was developed with the use of CAD software. The FEM mesh, physical properties and design cases (loads and boundary conditions) used in the simulation were developed in MSC PATRAN software. The numerical simulation was performed with the use of MSC.MARC solver. The actual element geometry was discretised with the use of finite elements ( fig. 7) , and the forces applied to the model were numerically mapped for each considered design case. In order to create the model, two types of finite elements were used. The supports and plating sheets were modelled with the use of eightnode cubic elements of the HEX type. The composite CPBR was modelled with the use of four-node flat elements of the QUAD type.
On the basis of observation and experience in the operation of this simulation, it was decided to take into account five load cases. The load of the actual operated element is a superposition of these cases. Due to the lack of experimental data, the exact load form and value (force levels, vibration amplitudes, aerodynamic flow) are unknown.
The impact on the stop of the ring (causing rotation of supports towards each other) was reflected with the use of a static force applied on the arm of a given support, as shown in fig. 7 (for example, for the right support). The aerodynamic impact was taken into account in a simplified way by loading the upper plating by uniform distribution of unit pressure. Dynamic and inertia extortions were considered by a modal analysis (vibration analysis), the result of which are frequencies and forms of vibrations of the element, and the related stress and deformation fields. In the simulation, the unit loads (force, pressure) were taken into account, the same for the case before and after the repair -in the analysis, only a relative change in the stress level is considered.
Within the framework of the calculations, the following design cases were included:
• impact on the left support (1 N force per support)
• impact on the right support (1 N force per support),
• symmetrical impact on both supports (1 N force per support),
• pressure load of 1 Pa, • modal analysis.
In case of each of the above cases, the model fastening consisted in taking six degrees of freedom for each joint of the flap. While considering the damage in the area of welds, the first form of vibrations [1] , at the vibration frequency of 144.8 Hz, is particularly important (fig. 8 ). It is a resonant form corresponding to the flap rotation around the axis of hinges. It can be revealed in case of an impact (pulse load), and also in case of possible resonance caused by cyclic frequency extortion. The cyclic extortion may come from the engine vibrations or it can be a result of the formation of vortices at the high air flow velocity.
Due to the fact that it is the lowest of own frequencies, it is also the least attenuated one. It constitutes a confirmation that the cracks within the area of welds are caused by the dynamic load occurring cyclically or by impact.
In accordance with FEM calculations, the use of CPBR increases the strength, on average, by 20% (tab. 1). Table 1 The results of numerical calculations -stress level reduction Rotationally -the fourth form of vibrations 36.6 4.6 Table 2 The results of numerical calculations -frequency of natural vibrations According to the assumptions, CPBR reduces the frequency of natural vibrations, and it damps the vibrations that cause the stress concentration ( fig. 8  and tab. 1, 2 ).
Laboratory tests
The prototype repair of the flap and witness sample was carried out under the same conditions ( fig. 9) . The tensile speed of 1.5 mm/s was applied. The results of the comparative tests between the undamaged structure (no notch), the damaged structure (with the notch), and the repaired one were presented in the form of the tensile force in the deformation function ( fig. 10) . The accuracy of estimation of forces is 1%. The tests were of the comparative nature. Their objective is to check the impact of damage and repair on the metal structure strength. Owing to the fact that the tests are carried out on the samples with fixed width and thickness, the structure of which was modified, a breaking force of the samples was defined as conventional strength.
The tests showed that the initiated notch reduces the conventional tensile strength (Fnotch) in relation to the yield point (Fe) by 5%, and in relation to the breaking loads (Fm) by 32%.
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The use of CPBR increases the conventional strength of the sample with the notch (Fpatch) by 15% in relation to the strength without CPBR (Fnotch), which constitutes 110% of the value of the undamaged sample strength (Fe), corresponding to the dural yield point. By assuming that the structure can operate only within the elastic range, the use of CPBR made in the form of BFRP allows to improve the structure. Furthermore, the repair patch reduces the effect of the geometric notch, which raises the fatigue strength [1] .
The sample rigidity, defined as the ratio of F/ε, was increased after CPBR application by approx. 0.3%. Therefore, the composite repair patch does not result in the stress concentration.
Conclusion
The presented research method for developing the repairing technology of the upper air intake flap to RD-33 engine of MiG-29 aircraft constitutes the original work of Air Force Institute of Technology performed on the basis of global standards described in the literature [1] .
On the samples for laboratory tests, no additional protective layers (ARFRP, GFRP) were used, because they could prevent the observation of CPBR action during the tests. Although the rigidity of these layers in relation to the rigidity of BFRP layer is approx. three times lower, there is a noticeable difference (approx. 5%) in the results between FEM calculations, where these layers were included without the protective layers.
On the basis of the carried-out tests, it is concluded that the use of CPBR with BFRP allows to improve the metal structure; it does not "over-stiffen" it, therefore, it does not introduce the notch.
The laboratory tests constituted only part of the research programme, because the final verification included in-flight tests. The repaired flap was built in the aircraft. After each task performed by a test pilot, in accordance with the Flight Testing Programme developed in Air Force Institute of Technology, the non-destructive tests were carried out with the use of a pulsed thermography method in terms of the condition of bonding the repair patches, as well as with the use of an eddycurrent testing method in order to check, whether there was propagation of the metal structure crack under the repair patches. The in-flight tests were successfully finished, so the aircraft with the built-in flap was accepted for supervised operation. The tests were conducted successively after 5, 10, 25, 50 and 100 hours of flight. After a positive decision of an independently appointed commission, issued on the basis of the tests in flight and supervised operation, the developed repair was incorporated to the operational programme of MiG-29 aircraft. Currently, all the MiG-29 aircraft, operated in Poland, have the modernised flaps No. 4. It was estimated that the repair of the upper air intake flap to RD-33 engine of MiG-29 aircraft, along with all the planned tests, allowed to reduce the operating costs of flaps in the Polish Air Force by about 40%.
Wstęp
Opisane w artykule badania przeprowadzono w związku z opracowaniem metodyki naprawy metalowej struktury klapki górnego wlotu powietrza do silnika samolotu MiG-29 (rys. 1). Klapka w trakcie kołowania i rozbiegu samolotu jest otwarta i zablokowana, ponieważ przednie wloty powietrza do silnika są zamknięte. Po osiągnięciu przez samolot odpowiedniego pułapu, przednie wloty powietrza są otwierane, a napęd klapek górnego wlotu jest odłączony i pozostają bezwładne -ich wychylenie zależy od ciągu silnika i tym samym wywieranych na nie sił aerodynamicznych w tunelu wlotowym. Z uwagi na to, że klapki znajdują się we wlotach do silników i są elementami ruchomymi, zamontowanie na nich czujników i badanie w locie było niemożliwe ze względów bezpieczeństwa. Jedynym badaniem w locie, jakie można było przeprowadzić, była rejestracja wideo pracy klapki. Na podstawie obserwacji klapek w trakcie lotu -analizy filmu, przyjęto tezę, że zmiany ciągu silników oraz konfiguracji lotu powodują, że bezwładnie zamocowane klapki wpadają w drgania samowzbudne, co powoduje ich deformację, która z kolei prowadzi do pękania struktury.
W oparciu o tę tezę założono, że naklejenie kompozytowych pakietów naprawczych (Composite Patch Bonded Repair -CPBR) o odpowiedniej konstrukcji na strukturę klapki spowoduje zmianę częstotliwości i postaci drgań własnych klapki, tak aby nie następowała koncentracja naprężenia w miejscach pojawiania się uszkodzeń. Ponadto pakiet naprawczy spowoduje tłumienie drgań i jednocześnie wzmocni strukturę.
Projekt naprawy podparto obliczeniami inżynierskimi oraz obliczeniami numerycznymi MES. Wszystkie materiały użyte do naprawy pochodzą z listy materiałów certyfikowanych w lotnictwie [3] . Dlatego też badania materiałowe przeprowadzone w ITWL miały charakter porównawczy. Polegały na wytworzeniu kompozytów i sklein, a następnie poddawaniu ich próbom wytrzymałościowym. Wyniki porównano z kartami dostarczonymi przez producenta (data sheet). Założono, że w przypadku kiedy wyznaczone charakterystyki materiałowe są porównywalne z danymi w karcie technologicznej, czynności podczas wytwarzania, cykl cieplny oraz przygotowanie powierzchni w przypadku sklein mogą być wykorzystane w technologiach lotniczych [1] . Do obliczeń wytrzymałościowych naprawy wykorzystano parametry wyznaczone podczas badań laboratoryjnych. Jako kryterium poprawności wykonania naprawy przyjmuje się zbieżność właściwości wytrzymałościowych uzyskanego kompozytu podczas naprawy z właściwościami materiałowymi przyjętymi podczas projektowania. Sprawdzenia właściwości kompozytu wytworzonego podczas naprawy dokonuje się poprzez badanie próbek świadków.
Próbki świadki wykonywane są podczas produkcji elementu lotniczego lub podczas naprawy. Próbka świadek wykonywana jest w identycznych warunkach co element, z tych samych materiałów i w tym samym czasie.
W przypadku sklejania lub wytwarzania elementów metodami na mokro (kontaktowa, infuzji, RTM), próbki stanowią kilkugramowe krople pobierane z każdej porcji mieszanego syciwa lub kleju.
W przypadku elementów kompozytowych wykonywanych w technologii prepreg, próbki świadki z prepregu zamykane są w worku próżniowym razem z wykonywanym elementem lub na panelu przymocowanym do formy elementu. Próbki mają kształt płaskiego panelu [5] .
Próbki są dokładnie opisywane zgodnie z dokumentacją systemu zarządzania jakością obowiązującą na linii produkcyjnej lub podczas napraw. Sprawdzenia jakości produktu w przemyśle lotniczym wykonuje się poprzez dokładne badania laboratoryjne pierwszego elementu i odpowiadających mu próbek świadków. Proces ten wchodzi w zakres FAI (First Article Inspection). Na etapie ciągłej produkcji badanie ogranicza się do organoleptycznego sprawdzenia poprawności utwardzenia się spoiwa każdej próbki oraz przeprowadzanych szczegółowo badań laboratoryjnych losowo wybranych próbek. Producent ma obowiązek przechowywać próbki oraz wyniki badań, ponieważ w przypadku zdarzenia lotniczego stanowią one dowód w sprawie.
Przygotowanie badań laboratoryjnych wytrzymałości struktury
Do sprawdzenia efektywności naprawy typu CPBR zaprojektowano i wykonano w warunkach laboratoryjnych próbki, które także mogą być stosowane jako próbki świadki (rys. 2). Mimo że struktura CPBR w niniejszym przypadku jest złożona z warstw kompozytów: epoksydowo-szklanego (GFRP), epoksydowo--aramidowego (ARFRP) i epoksydowo-borowego (BFRP) to w badaniach na element CPBR został zastosowany kompozyt epoksydowo-borowy. BFRP jest materiałem o najwyższej sztywności i wytrzymałości spośród wymienionych i pełni funkcję materiału najbardziej wytężonego. Pozostałe materiały pełnią funkcję warstw ochronnych.
Obliczenia inżynierskie CPBR -Kryteria wykonania nakładki naprawczej
W obliczeniach wykorzystano schemat elementu zaprezentowany na rys. 3 oraz zależności (1) i (2) w celu określenia maksymalnych obciążeń, zakładając, że struktura po naprawie ma spełnić warunek na rozciąganie w zakresie sprężystym. Struktura nie będzie rozciągana, ale będzie podlegać złożonemu przypadkowi obciążenia.
Rys. 3. Schemat konstrukcji próbki z pakietem naprawczym
W obliczeniach wytrzymałościowych przyjęto, że struktura pakietu naprawczego musi mieć wytrzymałość na rozciąganie w kierunku prostopadłym do powstających pęknięć nie mniejszą niż wytrzymałość oryginalnej struktury. Jest to zgodne z filozofią inżynierii odwrotnej, której definicję przyjmuje się jako proces pozyskiwania informacji o fizycznym produkcie oraz ich analizowania i przetwarzania w celu opracowania technicznych danych i wytworzenia nowego produktu w takiej samej bądź ulepszonej postaci [4] . Re
Warunek wytrzymałościowy na rozciąganie w strukturze kompozytowej:
Warunek wytrzymałościowy na ścinanie w skleinie:
Rys. 4. Wpływ procentowej zawartości ułożenia tkanin pod kątami +/-45 o , 0 o i 90 o na moduł sztywności w żądanym kierunku rozciągania dla kompozytu epoksydowo-borowego CFRP [2] W celu minimalizacji koncentracji naprężeń przyjęto warunek równości modułów sprężystości podłużnej materiałów (5).
Znając grubość CPBR, grubość jednej warstwy kompozytu borowego oraz korzystając z diagramu (rys. 4) i warunku (5) wyznaczono konstrukcję CPBR (rys. 5).
Rys. 5. Konstrukcja pakietu naprawczego
Rys. 6. Krzywa cyklu cieplnego podczas wykonywania naprawy Cykl cieplny podczas naprawy przeprowadzono zgodnie z opracowaną krzywą wygrzewania (rys. 6). Jako element grzewczy zastosowano koc grzewczy oraz jednostkę sterującą Heatcon HCS9200FL. Podczas cyklu cieplnego kompozytowy pakiet naprawczy dociskany był do metalowego elementu za pomocą worka próżniowego z wartością 90 kPa.
Obliczenia MES
Trójwymiarową digitalizację rzeczywistej klapki wykonano na podstawie pomiaru geometrii stykowym ramieniem pomiarowym. Model geometryczny opracowano przy użyciu oprogramowania CAD. Siatkę MES, właściwości fizyczne oraz przypadki obliczeniowe (obciążenia oraz warunki brzegowe) użyte w symulacji opracowano w oprogramowaniu MSC PATRAN. Numeryczną symulację wykonano przy pomocy solvera MSC.MARC.
Rys. 7.
Model numeryczny wraz z zaznaczonym sposobem zamocowania i obciążenia:
P -prawy zderzak, L -lewy zderzak, O -oś obrotu, F -powierzchnia przyłożenia obciążenia Geometria rzeczywistego elementu została zdyskretyzowana za pomocą elementów skończonych (rys. 7), a siły działające na model odwzorowano numerycznie, odpowiednio dla każdego z rozpatrywanych przypadków obliczeniowych. Do utworzenia modelu wykorzystano dwa rodzaje elementów skończo-nych. Wsporniki oraz blachy poszycia zamodelowano za pomocą ośmiowęzłowych sześciennych elementów typu HEX. CPBR kompozytową zamodelowano za pomocą czterowęzłowych płaskich elementów typu QUAD.
Na podstawie obserwacji i doświadczeń z eksploatacji w niniejszej symulacji postanowiono uwzględnić pięć przypadków obciążenia. Obciążenie rzeczywistego eksploatowanego elementu jest superpozycją tychże przypadków. Ze względu na brak danych eksperymentalnych, dokładna postać i wartość obciążenia (poziomy sił, amplitudy drgań, opływ aerodynamiczny) nie jest znana.
Uderzenie o oporę (powodujące obrót wsporników względem siebie) oddano za pomocą statycznej siły działającej na ramię danego wspornika, jak na rys. 7 (przykładowo dla wspornika prawego). Wpływ aerodynamiki uwzględniono w uproszczony sposób poprzez obciążenie górnego poszycia jednolitym rozkła-dem jednostkowego ciśnienia. Dynamiczne i bezwładnościowe wymuszenia rozpatrzono w drodze analizy modalnej (analizy drgań), której wynikiem są częstości oraz postacie drgań elementu i związane z nimi pola naprężeń oraz odkształceń. W symulacji wzięto pod uwagę obciążenia (siła, ciśnienie) jednostkowe, identyczne dla przypadku przed i po naprawie -w analizie rozpatrywana jest jedynie względna zmiana poziomu naprężeń.
W ramach obliczeń uwzględniono następujące przypadki obliczeniowe:
• uderzenie o lewy wspornik (siła 1 N na wspornik)
• uderzenie o prawy wspornik (siła 1 N na wspornik),
• symetryczne uderzenie o obydwa wsporniki (siła 1 N na wspornik),
• obciążenie ciśnieniem 1 Pa, • analiza modalna.
Dla każdego z powyższych przypadków utwierdzenie modelu polegało na odebraniu sześciu stopni swobody dla każdego z przegubów klapki. postać rezonansowa odpowiadająca obrotowi klapki wokół osi zawiasów. Może się ujawnić w przypadku uderzenia (obciążenia impulsowego), a także w przypadku ewentualnego rezonansu spowodowanego cyklicznym wymuszeniem częstotli-wościowym. Cykliczne wymuszenie może pochodzić od drgań silnika lub wskutek zrywania się wirów podczas dużej prędkości przepływu powietrza. Ponieważ jest to najniższa z częstotliwości własnych, jest ona także najsłabiej tłumiona. Stanowi to potwierdzenie, że pęknięcia w obszarze zgrzewów wywołane są obciążeniem dynamicznym występującym cyklicznie lub udarowo.
Zgodnie z obliczeniami MES zastosowanie CPBR zwiększa wytrzymałość średnio o 20% (tab. 1). Zgodnie z założeniami CPBR obniża częstość drgań własnych struktury i tłumi drgania wywołujące koncentrację naprężeń (rys. 8 i tab. 1, 2).
Badania laboratoryjne
Prototypową naprawę klapki oraz próbki świadki wykonano w tych samych warunkach (rys. 9).
Rys. 9. Klapka (a) i próbki (b) po wykonanej naprawie metodą CPBR Badania sprawdzające wpływ naprawy na odporność przenoszenia obciążeń wykonano w Akredytowanym Laboratorium Badań Materiałów Wytrzymałościo-wych ITWL 4 . Przeprowadzono trzy serie badań na próbkach wykonanych z 2024-T3: bez karbu, z karbem o długości 6 mm oraz na próbkach z karbem z CPBR. Rys. 10. Wyniki badań wytrzymałościowych -rozciąganie jednokierunkowe: Fe -średnie obciążenie wywołujące odkształcenie plastyczne próbki bez karbu, Fm -średnie obciążenie zrywające próbkę bez karbu, Fnotch -średnie obciążenie zrywające próbkę z karbem, FCPBR -średnie obciążenie zrywające próbkę po naprawie, s -odchylenie standardowe; a) próbka nieuszkodzona, b) próbka uszkodzonaz karbem, c) próbka z karbem z naprawą -z pakietem naprawczym Zastosowano prędkość rozciągania 1,5 mm/s. Wyniki badań porównawczych pomiędzy strukturą nieuszkodzoną (bez karbu), uszkodzoną (z karbem) i naprawioną przedstawiono w postaci siły rozciągającej w funkcji odkształcenia (rys. 10). Dokładność oszacowania sił wynosi 1%. Badania miały charakter porównawczy. Ich celem jest sprawdzenie wpływu uszkodzenia i naprawy na wytrzymałość struktury metalowej. Ponieważ badania prowadzone są na próbkach
